スクラムジェットの燃焼モード遷移機構 by 升谷  五郎
スクラムジェットの燃焼モード遷移機構          
          
著者 升谷  五郎
URL http://hdl.handle.net/10097/41400

は　　し　　が　　き
1986年1月のChallen酢rの事故から17年を経て,再びCohmbiaの事故が発生し,
またも7人の乗組員の貴重な人命が失われる悲痛な事態となった.そして,米国のSpace
Shuttle Fleetは3機体制となり,僻々の機体の老朽化を併せ考えると, Space Shutde
を用いた現宇宙輸送システムの安全推確菰だけでなく_,新しい宇宙輸送システムの開発.
が春がれる事替となった｡ Chanenger事故の直後に,当時のレーガン米大統額は,米国
が宇宙開発を続ける堅い意志を持ち続けていること表すため,議会に対する一般教書で
Natio血I Aero S_pace P･h-を開発する国家プロジェクトの開始を表RBしたo
この宇宙輸送システムは,空気吸込みエンジンで第1宇宙速度に相当するマッハ25ま
で加速する単段式の機体という極めて野心的な構想でありたが,スクラムジェットエン
ジン技術が未だ十分成熟していないこと等の理由で,フルスケールの実敵機を開発する
Phase aに入る前の段階でキャンセルされた.しかし,最重要技術であるスクラムジェッ
トに関する研究開発は,その後も米国をはじめロシア,フランス,日本,中国,オース
トラリア等で活発に続けられている｡
スクラムジェットが広い飛行マッハ数範囲にわたって高性能を維持するた糾こは,低
速域で亜音速燃艶を行うデュアルモード作動が可能であることが必零であり,そのよう
なこれが可能なエンジンはデュアルモード･ラームジェットと呼ばれる｡宇宙輸送用のス
クラムジェットはほとんど全てデュアルモードで作動できる構想となっている｡
超音速で飛行するデきアルモ､-ド-ラムジェットエンジンの･空気取入れElが始動して
おり,かつ燃焼していない状態では,空気流は超音速で燃焼器に流入する｡この超音速
気流中に燃料を噴射して燃焼させると,発熱によって圧縮波力も発生して圧力が増加する
と共に,マッハ数が低下する｡圧締波は集積して衝撃波となる｡しかし,気流のマッハ
数がある程度以上であれば,衝撃波が強まり壁面境界層を大きく剥離させるため,垂直
衝撃波が形成されることはなくむしろ擬似衝撃波が形成される｡従って,亜音速燃焼モ
ードの火炎は擬似債撃波を通過して亜音速藍で施された後の気流中に形成される｡ある
いは:-,場合によって蜂,火炎が凝似衝撃波の中に形成される場合も考えられる｡
デュアルモード･ラムジェットの燃嘩器で桂!燃埠に伴う擬似衝撃波の発生や,燃焼
モードの遷移はしばしば見られ,決して珍しい現象ではない｡しかし,この現象は図1
に示すような発熱,衝撃波,混合,
燃焼反応が相互に影響を及ぼし合
う複雑な干渉現象である｡通常の
燃鹿実験で観察される燃焼状態.は,
干渉現象の結果として得られた状
態であり,燃焼モードの遷移機構
可鮭混▲丸形成
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図1燃焼モード遷移における干渉現象
やその臨界条件,モード遷移に伴う混合や燃焼状態の変化とその原因等についてはほと
んど明かにされていない｡
そこで,本研究では実験及び数値シミュレーションによって,この複雑な干渉機構を
調べ,燃焼モード遷移の臨界条件を明らかにすることを目的とした｡実験には,図2に
示す卸定部が一辺30 mmの正方形断面の吸込み式超音速風洞を用いた｡揮骸衝撃波を次
の3つの方法によって発生させることにより.複雑な干渉現象を要素となる個々の素現
象に還元･分離して観察した｡
置に固定して,噴射気体　　　周3 ･ChOld美軌こおける現象闇の蘭係
(-リウム)の混合に対する影響を粛べた｡この実験でiも擬似衝撃波は弁の常田によ
る背圧の溺整のみで作り出される｡ .混合が背圧訊整弁に直接的な影響を及ぼすことは
ないので,魔似衝撃波E･ま振合の影響をほとんど受叶ない｡従って,摩似衝撃波の握合促
進効果のみを取り出して調べることができるo_
(ロ) Hot実験
Hot実験では,背圧調
整弁を取り外し,噴射器
として図4･に示すプラズ
マトーチ(PJトーチ)
を取りつけ,窒素ガスを
図4プラズマトーチ
a
作動気体とする高温のプ
ラズマジェットを噴射し,
気流を加熱することによ
って衝撃波を発生させた｡
しかし燃焼の場合と異な
り,加熱量はプラズマト-　　　　園5 ht異境における現象間の関係
チ-の没入電力のみで決まるためl温合促進を通した加熱量へのフィードバックは起.こ
らない｡
永素が空気と混合した僚　　　　図6伽mbustion実像における現象間の朋係
に燃焼させる.これによって,空気虎に対する加熱量はプラズマトーチ-の供給電力だ
けでなく,.作動気体中の水素割合と燃艶の進み具合によっても変位することになる｡従
って,擬似衝撃波の形成が加熱量にフィードバックされ,干渉が起きる｡
実験の測定項目は,主流方向の壁圧分布,測定部出口断面におけるピト-症,給温及
びガス組成の分布,流れ場のシュリーレン写真,噴射流量, PJトーチの投入電力等であ
る｡
一方サ　擬似衝撃波と壁~面から噴射した噴妻鑑の干渉に常する数値シミュレーションも行
った｡ 3次元のNavierS_tQkes.方穣式による多成分流れのシミュレーションを目指して
いるが,本研究期間内では3次元計算Ej:-コードの開発中であり, 2次元の結果のみが得
られているQ
本報告書はこれらの研究の成果を取りまとめたもので,概要は以下の通りである｡
(1 )擬似衝撃波による混合促進(研究成果1)
Cdd実験によって擬似衝撃波が混合を促進する効果を調べた｡測定部内で-リウ
ム噴射位置から出口面までの距離Xがダクト高さHの5倍に固定し.擬似衝撃波の
ul
上流にあることを示す｡擬似衝撃波の存在によって,ヘリウムの混合は促進され,そ
の度合いは擬似衝撃波の先頭が上流にある(EPS紺が小さい)ほど著しいことが分か
る｡
-リウムの抵散は,まず噴射孔のある下壁面土を横方向に広がり,側壁に達すると
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図7擬似衝撃波の先頭位置による噴射剤モル分率分布(左側)とピトー圧分布(右側)の変化
iv
側壁に沿って上方-広がっていく｡擬似衝撃波先頭が噴射孔の真上に来ると,噴流の
中心部は下壁側に押し付けられたようになるや擬似衝撃波先頭が噴射孔の上流に遡っ
ていくと,噴射剤は断面の広い範囲に広がっていく｡擬似衝撃波先頭位置に対する断
面内の噴射剤モル分率の最大値Cmuの変化を図8に示す｡この固からも擬似衝撃波が
上流に遡るほど噴射剤と空気の混合が促進することが分かる｡混合を促進する機構と
しては,擬似衝撃波が作り出す断面内の二次流れが考えられる｡
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図8ヘリウムモル分幸の最大値の衝撃波先頭位置による変化( ×印は擬似衝撃波なし)
(2_)加熟による衝撃波の形成(研究成果空. 3)
Hot実験では,測定部出口の背圧調節弁を取り去り,代わって噴射を室温気体では
なく高温のプラズマジェットとして擬似衝撃波の形成を詳みた｡プラズマトーチの作
動気体には窒素を用い,噴出後に顕著な発熱反応がないようにした｡図9に下垂面上
の圧力分布をCol-d実験の場合と比較して示す｡ fbt実験ではプラズマトーチへの投入
電力月Ⅳの増加と共に,噴射孔下流(∫>0)で圧力が増加した｡しかし,この実験の
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投入電力範囲では,圧力上昇が噴
射孔上流まで及ぶことはなかっ
た｡また!噴射孔下流の圧力はほ
ぼ一定であった｡対応するシユリ
-レン写真を図1Qに示す｡低温
の窒素ガスを噴射した場合には,
弱い鍵が発生するが上壁に入射
しても境界層にほとんど影響を
与えていない｡投入電力が増加す
ると共に,噴流前方に形成される
衝撃波は強まり,上壁境界層と干
渉するようになる｡しかし,月Ⅳ…
毎._0 k～Wにおいても,上壁境界層
が大規模に剥離するには至らな
かった｡
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雷1Q HQt妻故のシュリーレン写真
(引擬似衝撃波の発生条件(研究成果4t　辱)
今回の塞験条件では,窒素プ
ラズマジ壬ツトのみで擬似衝撃
波を発生することはできなかっ
た｡そこでさらに空気流-の加
熱量を増すために,プラズマト
ーチの作動気体を水素/窒素混
合気とした実鼓を行った｡国王王
に示すように.投入電力罰Ⅳが同
じであっても,作動気体の水素
モル分率蝕が高いほどプラズ
マトーチ前方の衝撃波は憩まり,
ついに擬似衝撃波が形成される｡
この時の加熱量は,投入電力月Ⅳ
に作動気体中の水素の燃焼熱を
iC
/.･ /
(a) eH.PJ =- 0.3, PIN =- 3･Q kW
-1¶■　一
･ノ
/
■L
J
(b) CHPJ = 0.5, PLN = 4･O kW
'/T-- T二:--'-
J/　-
.A-　q■■　　~
;ア∴ ･･Y･J二
(C) CHPJ -! 0･3, PlN蔓6･Q kW
(a) GHPJ ⊇ Q息PIN等6･_¢榔
圏1 1 00rTlbustion真魚のシュリーLJン写真
加えた全投入パワー罰Ⅳ如taZで見
積った｡
擬似衝撃波の形成と共に,先頭の衝撃波は著しく上流に達ずる｡擬似衝撃波が形成
された場合の先頭衝撃波の位置を詳しく調べると,出別∈取りつけたプローブの断面
閉塞率が大きいほど先頭位置がより皇統になることが分かった｡これに対して,擬似
Lil
衝撃波が形成されていないばあ
いは,プロ-ブの大きさは衝撃
渡の位置にI影響しない｡このこ
I.2
とから,擬似衝撃波の形成は流　音
れのチョ-タ(閉塞)現象と関
わりあることが推定された｡そ
こで,非-様な非粘性流れのチ
ョーク条件である一般他チョー
ク(gene地ed choking)尭件を
適用し,出口断面の面積平均マ
ッハ数Mayを求めた｡ -一般化チ
ョーク条件は上記の面積平均マ
ッハ数Mayが1_となったときに
達成される｡図12と図13から
出目における面積平均マッハ数
紘,空気流の全壬ンタルビで無
次元化された全投入パワ-が
0.25-0.3で1となり,それと共
に先頭衝撃波の億置が大きく主
席-さかのぼることが分かった｡
土述の通り一般化チョーク条
件は,非-様な非粘性流れに対
して得られており,轟合や燃焼
がある場合には適用できない
ものではある｡しかし本実験に
おいては擬似衝撃波は,この-I
般他チョーク条件が満足され
た時に形成された｡
擬似衝撃波が形成されでも
次項で述べる亜音速モ-ドに
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囲1 3無次元全裸入バワ-と先頭帝苧波位置
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回1 4無次元全現入パワーと無次元全王ンタルビ上昇
遷移するまでは,壁圧分布は上
棟側で圧力が土昇した後,噴射孔下流ではほぼ一定億を保つ｡
さらに,このチョーク条件が準1次元理論の熱閉塞とどのような関係があるかを調
べるために,出El面での組成と冷温測定結果から全エンタルビ上昇A鮎を求め
た結果を図14に示す｡本研究で用いた空気流を準1次元的に熱闘塞させるために必要
な加熱量は,空気の全エンタルビのQ.塁8である｡一般化チョーク条件が達成される無
vii
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次元全投入パワーは,この値とほぼ一致するが,プラズマトーチの熱効率や水素の燃
焼効率はいずれも0.8程度あるいはそれ以下であるため,実際の気流加熱量は低めの
値となっている｡従って!擬似衝撃波を発生させるために必要な加蘇量は,準1次元
的な熱的閉塞に感要な熱量より低いことが分かっ恕
(4)亜音速燃焼への遷移(研究成果5)
擬似衝撃波が形成されてから,さらに全投入パワ--を増大していき尭帝衝撃波位置
聯Wが14Hに達すると,図15のシ呈リーレン写真のように.噴射孔付近にはもはや
明確な波が見えなくなるQこれと同時に壁圧分布臥図16に示すように,噴射孔付近
で最大値を取った後,出口へ向かって低下していくようになる｡加熱に伴い壁圧が減
少するのは,流れが準1次元的に見て亜音速になっていることを春暁しており,前述
のシュリーレン写真による観察とも一致する｡
即5先頭衝撃波が千分上乗に達した時のシ呈[1-tfン写葺く触= 0.7, PZN= 3.7 kW)
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国1 6加熱量の増加に伴う壁匡パターンの変他(触= 0.7)
これらの観察から,超音速から亜音速-の燃焼モ-ドの遷移は,燃焼器内でチョ-
クが生じて擬似衝撃密が形成されると同時に起こるのではなく,形成された擬似衝撃
波の先頭が燃料噴射孔から十分主流にまで達し,噴射孔付近の流れが亜音速になった
Vlll
ときに起こることが分かった｡
(5)三次元擬似輯草波と味読の干渉のシミュ.レ-シヨン(研究成果6)
擬似衝撃波と噴流の干渉について,塁成分の望次元ナビエtスト-タス寿穫式の数
値シミュレ-ションを行った.乱凍モデルにはBaldwintLQmaXモデルを用いた｡擬
似衝撃波は計算範囲内に垂直衝撃波を置くことによって発生させた｡擬似衝撃波のあ
る場合とない場合に壁面から噴射した計算結果を図17に示す｡但し,擬似衝撃波があ
る場合は,噴射に伴い擬似衝撃波が土流に移動して計算範囲から出てしまったため,
示した結果は計算途中のものである｡擬似衝撃波の存在により,噴流がより拡散して
いる様子が見られる｡
今後, 2寿程式乱流モデルを導入し, 3次元の数値シミュレ-ションを行うためコ
ードの改良と検延を進めでいる｡
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囲1 7 2次元数値シミ呈レ-シヨンによる車康分布(上層似申撃波あり,下;･韓似帯革波なし)
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